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Приведены результаты экспериментальных исследований влияния генераторов вихрей, установленных на модели
крыла RSG–36, в разомкнутой аэродинамической трубе. Исследованы влияние конструкции и различных вариантов
размещения генераторов вихрей, а также их взаимного расположения в продольном и трансверсальном направле-
ниях на аэродинамические характеристики модели крыла. Выявлены параметры генераторов вихрей, при которых
обнаружено наибольшее влияние на аэродинамические характеристики указанной модели крыла.
Наведено результати експериментальних дослiджень впливу генераторiв вихорiв, встановлених на моделi крила
RSG–36, в розiмкнутiй аеродинамiчнiй трубi. Дослiджено вплив конструкцiї та рiзних варiантiв розмiщення генера-
торiв вихорiв, а також їх взаємного розташування в поздовжньому та трансверсальному напрямках на аеродинамiчнi
характеристики моделi крила. Виявленi параметри генераторiв вихорiв, при яких знайдено найбiльший вплив на
аеродинамiчнi характеристики наведеної моделi крила.
Results of experimental researches of influence of vortexes generators established on wing models RSG–36 in open wind
tunnel are resulted. Influence of a design and various variants of accommodation of vortexes generators, and also their
relative positioning in longitudinal and transversal direction on aerodynamic characteristics of wing models are investi-
gated. Parameters of vortexes generators at which the greatest influence on aerodynamic characteristics of the specified
wing model are revealed.
ВВЕДЕНИЕ
Первоначально исследовались методы управле-
ния несущих характеристик профиля крыла с по-
дводом энергии или с помощью различных типов
механизации крыла. Примерами первого метода
могут быть отсос и вдув жидкости в пограничный
слой (ПС). Ко второму методу относятся интер-
цепторы, отклоняющиеся предкрылки и закрыл-
ки, установленные на профиле, и другие типы ме-
ханизации крыла. В последнее время интенсивно
исследуются различные виды когерентных вихре-
вых структур (КВС), возникающих при обтека-
нии реальных тел. В [1–4] нами рассмотрены и
систематизированы 12 основных видов КВС, во-
зникающих при взаимодействии тел с потоком, и
методы их управления. В частности, обнаружено,
что в ПС все энергетические обмены обусловле-
ны особенностями отдельных характерных видов
КВС и их взаимодействием. Упорядоченные КВС
были обнаружены в переходном и турбулентном
пограничных слоях (ТПС). Исследование законов
их развития (формирования и чередования) по-
зволили предложить гипотезу: при соответствую-
щем управлении этих когерентных структур мож-
но влиять на кинематические параметры ПС. При
этом необходимо обеспечить влияние не на весь
ПС, а на его малую область, где сформировано
ядро КВС, а также на область ПС, где происходит
основной обмен компонентов энергии. Уровень ин-
тенсивности возмущающего движения на порядок
величины меньше по сравнению с характеристика-
ми энергии всего ПС. Следовательно, расход энер-
гии, необходимой для управления КВС, будет на
порядок меньше по сравнению с энергией, требуе-
мой для традиционных методов управления ПС.
В работе [5] разработана методология взаимо-
действия КВС, возникающих в ПС в процессе
естественного перехода, с вносимыми малыми тре-
хмерными возмущениями в виде продольных ви-
хревых пар, подобных вихрям Гертлера. Экспери-
менты проведены на жесткой пластине в замкну-
той гидродинамической трубе и в разомкнутой
аэродинамической трубе при подобных условиях
экспериментов. Разработаны макеты КВС перехо-
дного ПС и ТПС. Обнаружен резонансный меха-
низм взаимодействия возмущений в ПС. Получе-
ны безразмерные параметры, связывающие геоме-
трическую структуру вносимых возмущений и ки-
нематические характеристики ПС.
Экспериментальные исследования генерирова-
ния вихрей за двумерными углублениями, распо-
ложенными в продольно обтекаемых пластинах,
выполнили Ларсон (1959 г.), Себан (1961 г.), Фокс
(1965 г.) и Хаген (1966 г.). В 1967 г. Хаген Р. Л.
и Данак А. М. опубликовали результаты экспери-
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ментального исследования теплообмена в области
отрыва турбулентного пограничного слоя при об-
текании двумерного углубления, расположенного
поперек обтекаемой пластины. Вигхардт (1943 г.)
и Пресстер (1968 г.) выполнили аналогичные ис-
следования при обтекании различных констру-
кций трехмерных углублений. Подробный анализ
этих и аналогичных исследований приведен в [6].
В авиации давно применяют различных констру-
кции генераторов вихрей (ГВ), устанавливаемых
на обтекаемой поверхности, для предотвращения
отрыва ПС на профилях крыльев при взлете и
посадке. Впервые результаты экспериментальных
исследований влияния конструкции таких ГВ на
характеристики ПС опубликованы в 1960 г. [7].
На протяжении длительного времени на кафе-
дре аэродинамики КИИГА под руководствомМхи-
таряна А.М. выполнялись теоретические и экспе-
риментальные исследования влияния различных
видов ГВ на аэродинамические характеристики
профилей крыла [8]. В исследованиях его учени-
ков Трубенок В. Д., Фендрикова И. А., Фридланда
В. Я., Лукащук С. А., Ударцева Е. П. и др. рас-
смотрены различные аспекты этого направления.
В частности, были экспериментально исследова-
ны характеристики ПС на профиле крыла при
внесении в ПС различных видов возмущений. В
носовой части профиля крыла вдоль его размаха
устанавливалась система поперечных прямоуголь-
ных углублений, генерирующих трансверсальные
КВС, которые должны были влиять на развитие
волн Толлмина-Шлихтинга или устранять отрыв
в носовой части профиля при больших углах ата-
ки. При другом способе в носовой части профи-
ля в трансверсальном направлении сверлились ко-
сые отверстия, через которые выдувались закру-
ченные струи, сносимые потоком на поверхность
профиля. В результате в носовой части генериро-
валась система продольных вихрей. В хвостовой
части на поверхности профиля в трансверсальном
направлении устанавливалась система параллель-
ных пар ГВ. Каждый ГВ состоял из пары верти-
кальных пластин так, что поочередно каждая па-
ра пластин формировала диффузор и конфузор.
Эти пары ГВ формировали вниз по потоку сис-
темы продольных вихрей. Вблизи этих ГВ распо-
лагался закрылок крыла, в носовой части которо-
го в трансверсальном направлении были выпол-
нены вдоль размаха закрылка ряды поперечных
двумерных углублений. Расстояние между рядами
этих углублений в носовой части профиля закрыл-
ка было существенно меньше, чем в остальной 2/3
части профиля закрылка. Взаимодействие генери-
руемых таким образом продольных и поперечных
КВС устраняло отрыв на закрылке при больших
углах отклонения закрылка.
В 1997 г. подобные результаты были повторе-
ны в исследованиях Бэхерта, Гринблатта, Тинап-
па, Эрк и др. [9]. В работах Бэхерта на стабилиза-
торе устанавливались ГВ подобным образом, как и
в исследовании Логинова [10]. В работе Гринблат-
та в носовой части профиля крыла устанавлива-
лась шероховатость. В работе Тинаппа в носовой
части закрылка устанавливалось одно углубление,
через которое подавалось пульсирующее возмуще-
ние. Варьировалась масса и частота колебания им-
пульса, генерируемого через эту щель. Отрыв ПС
на закрылке устранялся даже при отклонении за-
крылка на угол 35◦÷ 45◦. Подобные исследования
выполнил Эрк на носовой части профиля. Предло-
женный им новый метод устранения отрыва за-
ключался в том, что отрывной пузырь на профиле
сдувался пристеночной струей, подаваемой вдоль
передней кромки в трансверсальном направлении.
В [11] исследована структура КВС, возникаю-
щих за ГВ, расположенном на профиле крыла.
В отличие от традиционных ГВ исследована кон-
струкция ГВ, выполненного в виде wishbone (попе-
речный рычаг автомобильной подвески). Предло-
женный ГВ состоял из двух изогнутых пластинок.
В начале ГВ расстояние между пластинками со-
ставляло 68 мм, при этом высота их от нуля по-
вышалась по потоку до высоты 25 мм по кривой
с радиусом 152 мм. Вдоль потока пластинки изги-
бались навстречу друг другу по радиусу 79 мм. В
районе соединения этих пластинок радиус искрив-
ления их наружной стороны изменялся плавно на
противоположный и составлял 65 мм. Измерения
показали, что за такой сложной конструкцией ГВ
формируется пара продольных вихрей, вращаю-
щихся в противоположные стороны. В [12] приве-
дены формы вырезов на передней кромке крыла,
приводящие к формированию интенсивных про-
дольных КВС. В [1, 3–6] приведены другие кон-
струкции ГВ и предложена систематизация мето-
дов формирования КВС в ПС.
В [13, 14] приводятся различные варианты ГВ,
выполненных в виде одиночных вертикальных
пластинок, и варианты компоновки систем таких
пластинок, а также их расположения на профи-
лях крыльев самолетов и в некоторых местах на
фюзеляжах, а также в турбинах двигателей.
Разработаны также различные конфигурации
ГВ для управления КВС, возникающих вдоль про-
дольно обтекаемого тела. В работе Farokhi S.,
Taghavi R., Barrett R. приведены результаты эк-
спериментальных исследований уменьшения кру-
пных КВС, возникающих при маневрировании ма-
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Рис. 1. Геометрические параметры профиля RSG–36 [19]
кета подводной лодки [9]. В [4, 6] представлена
фотография таких КВС. Эксперименты проводи-
лись в аэродинамической трубе с рабочим участ-
ком 91.5 см×122 см. На корпусе макета в районе
отрыва при больших углах атаки за рубкой уста-
навливались большие ГВ в виде параллельных ря-
дов треугольных вставок, смонтированных на кор-
пусе заподлицо. Эти вставки закреплялись шар-
нирно одной из сторон треугольника. Эта сторона
треугольника располагалась на поверхности кор-
пуса модели соответствующей образующей корпу-
са. При положительном градиенте давления во-
зникала отрывная зона, в которой появившееся ра-
зряжение поднимало треугольные ГВ на угол, со-
ответствующий величине местного градиента дав-
ления. При этом за каждым ГВ формировалась
пара продольных вихрей, устраняющих отрыв ПС.
Другой метод формирования в ПС продоль-
ных вихревых структур предложили Блэквелдер и
Гад-эл-Хак [15]. Он заключается в том, что поверх-
ность фюзеляжа самолета и его крыльев выполне-
на в виде продольного гофра. Впервые в авиастро-
ении такую конструкцию применил Туполев А. Н.
в 30-х годах прошлого столетия. Отличие в [15] со-
стоит в том, что шаг гофра предполагается экви-
дистантным шагу продольных КВС ПС. Во впади-
нах и вершинах этих риблетов имеются отверстия,
соединенные между собой каналами так, что авто-
матически управляется процесс эжекции и отсоса
в соответствии с местными градиентами давления.
Кроме того, в выступах риблетов могут размеща-
ться нагревательные элементы, а при обтекании
водой через отверстия в выступах может подава-
ться раствор полимеров или верхушки выступов
могут быть сделаны из эластомера.
В [16, 17] для устранения отрыва в хвостовой ча-
сти тела вращения экспериментально исследова-
но влияние системы продольных или поперечных
углублений, расположенных в хвостовой части те-
ла и формирующих соответствующие КВС. Иссле-
дование сопротивления модели проводилось в за-
мкнутой аэродинамической трубе Langley centre,
сечение рабочего участка составляло 17.8×27.4 см.
Рабочие скорости были 5 ÷ 45 м/с. Диаметр D
модели тела вращения составлял 6.081 см. Носо-
вая часть выполнена в виде эллипса с отноше-
нием осей 2 к 1. Максимальное значение диаме-
тра начиналось примерно на расстоянии одного
D. Было изготовлено 4 типа моделей. Первая мо-
дель имела гладкую поверхность. Носовая часть
длиной, равной D, плавно сопрягалась с цилин-
дрической частью, равной D, и далее плавно со-
прягалась с хвостовой конической частью, равной
2.966D. Угол конусности составлял 10◦. Вторая
модель была также гладкой, длина модели – 3D.
Угол конусности хвостовой части был 30◦, а ради-
ус сопряжения с цилиндрической частью – 0.5D.
Остальные две модели имели такие же параме-
тры, как и вторая модель, но хвостовая часть со-
ставляла 1.148D. У третьей модели на этом рас-
стоянии сделаны четыре продольных конусообра-
зных углубления так, что линия заглубления со-
ставляла прямую линию. У четвертой модели в
хвостовой части выполнены поперечные системы
прямоугольных канавок в виде трех конфигура-
ций. Канавки начинались с цилиндрической ча-
сти, а их количество варьировалось от 12 до 19.
Ширина углублений составляла 0.102 см, высота
– 0.203 см и толщина стенки между углубления-
ми была 0.025, 0.52 и 0.102 см. Отношение радиу-
са закругления между цилиндрической и хвосто-
вой конусной частью к диаметру модели состав-
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Рис. 2. Размещение модели крыла в рабочем участке аэродинамической трубы:
1 – тензометрическая подвеска; 2 – концевые шайбы модели крыла;
3 – поперечное сечение рабочего участка; 4 – генераторы вихрей; 5 – модель крыла RSG–36
ляли 0, 0.5, 1.0, 1.5 и 2.5. Эксперименты показали,
что указанными методами сопротивление отрыва
уменьшалось на 33% и 50%.
Несмотря на большое количество эксперимен-
тальных исследований влияния различных типов
ГВ на интегральные характеристики обтекаемых
тел, остаются не изученными существенные дета-
ли взаимодействия ГВ с потоком, что тормозит
развитие и эффективность практического приме-
нения ГВ. Остаются невыясненными следующие
вопросы:
– какие должны быть наиболее эффективные
форма и геометрия ГВ;
– какие виды вихрей генерируют различные ви-
ды ГВ и какая динамика развития и взаимодей-
ствия этих вихрей;
– в каком месте вдоль потока необходимо уста-
навливать соответствующие виды ГВ;
– какая основная идеология размещения ГВ в
потоке;
– какая должна быть высота ГВ и их взаимное
расположение при их конкретном применении.
В работе [5] практически все эти вопросы были
исследованы для двух видов ГВ при обтекании
жесткой гладкой пластины. Была, в частности,
разработана методика определения оптимально-
го расположения района внесения трехмерных во-
змущений в зависимости от числа Рейнольдса.
В настоящей работе рассмотрены трехмерные
КВС, генерируемые в ПС с помощью некото-
рых видов генераторов вихрей, установленных на
выпуклой поверхности профиля крыла.
1. ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНАЯ УСТАНОВКА И
ОБОРУДОВАНИЕ ДЛЯ ИССЛЕДОВАНИЯ
ВЛИЯНИЯ ГВ НА ХАРАКТЕРИСТИКИ
МОДЕЛИ КРЫЛА
Экспериментальные исследования восприимчи-
вости ПС к трехмерным возмущениям на профи-
ле крыла проводились в аэродинамической трубе
УТАД-2 Национального авиационного универси-
тета [18]. УТАД-2 – аэродинамическая труба за-
мкнутого типа с открытой рабочей частью, попе-
речное сечение которой перед рабочим участком
выполнено в виде эллипса с диагоналями 0.75 ×
0.42 м. В осевом сечении измерительного участка
трубы монтировалась модель крыла (МК). Тру-
ба оснащена системой плавного управления скоро-
стью потока в пределах 3.5÷ 28 м/с. Особенность
аэродинамической трубы заключается в том, что
степень турбулентности основного потока изменя-
ется в зависимости от скорости по экспоненциаль-
ному закону. Измерения показали, что при скоро-
сти U∞ = 10 м/с ε = 10%, а в диапазоне скоро-
стей 20÷26 м/с ε ≤ 2.3÷1.8%. Аэродинамическая
труба снабжена трехкомпонентными весами, ко-
торые позволяют определить силу сопротивления,
подъемную силу и коэффициент момента тангажа.
Для определения влияния ГВ на интегральные
аэродинамические характеристики МК была изго-
товлена экспериментальная модель крыла, имею-
щего профиль RSG–36 [19], общий вид и геометри-
ческие параметры которого приведены на рис. 1:
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Рис. 3. Схема генератора вихрей диффузорного типа
– хорда профиля b = 200 мм;
– наибольшая относительная толщина C¯ = C/b
= 0.15;
– координата наибольшей относительной толщи-
ны x¯c = 0.27;
– относительная максимальная кривизна f¯max =
= f/b = 0.04;
– cmax = 1.62;
– αcr = 21.1
◦.
На рис. 2 приведено размещение МК в рабочем
участке аэродинамической трубы. Размах МК со-
ставлял 450 см. Для исследования влияния ГВ на
интегральные характеристики МК была исполь-
зована та же конструкция ГВ (рис. 3), что и при
проведении исследований на плоской пластине [5].
Подробное описание данного ГВ и принципа его
функционирования приведены в [5].
Кроме диффузорного типа ГВ, в опытах приме-
нялись также ГВ, выполненные из прямоугольно-
го металлического листа путем изгиба его третьей
части прямоугольной заготовки под углом 90◦. В
этом случае изготавливались ГВ в виде вертикаль-
ных пластинок, которые крепились к поверхности
крыла с помощью скотча. Эти пластинки устанав-
ливались по отношению к потоку под тем же углом
β, что и ГВ диффузорного типа, параллельно на-
клону правой вертикальной пластинки ГВ диф-
фузорного типа. Очевидно, что и при обтекании
второго типа ГВ будут формироваться такие же
системы вихрей, какие показаны на рис. 3. Но для
каждого типа примененных в экспериментах ГВ
вниз по потоку за системами установленных на
модели крыла ГВ будут формироваться различ-
ные типы КВС, которые будут формироваться в
результате взаимодействия приведенных на рис. 3
отдельных вихревых структур.
Геометрические параметры ГВ диффузорного
типа:
– h = 3 мм – высота стенки генераторов вихрей,
– b = 18.2 мм – длина рабочей части,
– β = 16.5◦ – угол раскрытия стенки,
– d = 16.3 мм – среднее расстояние между стен-
ками генераторов вихрей.
Второй тип ГВ будет иметь те же геометри-
ческие параметры, за исключением параметра d.
Анализ работ [20 и др.] показал, что значение этих
параметров для ГВ, установленных на пластине,
имеют определенные соотношения: h/δ = 0.3÷1.1,
где толщина ПС δ измерена в месте расположения
генератора вихрей; b/h = 2.5÷ 7.0; b/d = 0.5÷ 1.5;
β = 10◦ ÷ 25◦.
Исследовалось влияние генераторов вихрей
на аэродинамические характеристики профиля
крыла (Cyα, Cxα, mzα) в зависимости от их
расположения относительно хорды профиля и схе-
мы расположения. Конфигурации генераторов ви-
хрей, исследуемые в эксперименте, показаны на
рис. 4: диффузорная схема расположения ГВ (ва-
рианты 1, 2), параллельная схема (вариант 3)
и смешанная схема (вариант 4). Для определе-
ния оптимального положения ГВ исследован так-
же параметр D – расстояние между двумя парами
генераторов вихрей. Параметр D¯ принято рассчи-
тывать относительно длины генераторов вихрей,
D¯ = D/b. Анализ результатов исследований вли-
яния ГВ на ПС [7] свидетельствует, что наиболее
приемлемым является соотношения D¯ = 4.
2. РАЗВИТИЕ ВОЗМУЩАЮЩЕГО
ДВИЖЕНИЯ В ПЕРЕХОДНОМ
ПОГРАНИЧНОМ СЛОЕ
Были исследованы интегральные характеристи-
ки модели гладкого крыла при скорости обтекания
24 м/с. На рис. 5, 6 приведено сравнение экспери-
ментальных и теоретических зависимостей коэф-
фициента подъемной силы и лобового сопротивле-
ния от угла атаки. Расчеты выполнены с помощью
программы Profile 2.15a. Расчетные и эксперимен-
тальные зависимости хорошо согласуются для эта-
лонных измерений.
В дальнейшем были выполнены аналогичные
измерения для всех вариантов размещения ГВ на
МК (рис. 4). При варианте 1 на модели крыла
было размещено шесть ГВ диффузорного вида
при D¯ = 4; D = 72.8 мм; X¯ГВ = 10%. При варианте
2 были размещены те же шесть ГВ диффузорно-
го вида при D¯ = 4.5; D = 82 мм; X¯ГВ = 20%. При
этом, в отличие от варианта 1, конечные ГВ распо-
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Рис. 4. Типы исследуемых конфигураций ГВ
лагались в трансверсальном направлении вдоль
размаха МК вблизи вертикальных концевых шайб
и оказывали влияние на формирование угловых
вихрей, расположенных между шайбами и поверх-
ностью профиля крыла. При варианте 3 на модели
крыла было размещено 17 ГВ в виде вертикальных
пластинок при D¯ = 1.44;D = 26.2 мм; X¯ГВ = 20%.
При этом только с одной стороны в трансверсаль-
ном направлении ГВ так же, как и при варианте
2, располагался в области формирования угловых
вихрей. При варианте 4 ГВ располагались как в 1
и 3 вариантах, только для варианта 1 было уста-
новлено не шесть штук, а девять. Соответственно
изменились соотношения: D¯ = 2.75; D = 50 мм. В
первом ряду устанавливались ГВ диффузорного
типа таким образом, что каждый ГВ располагал-
ся между двумя соседними ГВ, установленными в
третьем варианте. На рис. 2 и 7 приведена фото-
графия модели крыла с ГВ, размещенными по 4
варианту (см. рис. 4).
Рис. 5. Зависимости Cy = f(α) для эталонной модели
крыла:
1 – измерения в аэродинамической трубе,
2 – результаты численного моделирования
Рис. 6. Зависимости Cx = f(α) для эталонной модели
крыла:
1 – измерения в аэродинамической трубе;
2 – результаты численного моделирования
На рис.8–10 приведены результаты измерения
аэродинамических характеристик модели крыла в
соответствии с вариантами размещения на крыле
ГВ (см. рис. 4). Согласно рис. 8, увеличение коэф-
фициента подъемной силы ∆Cуmax составило для
варианта 1 – 0.02, для 2 – 0.07, для 3 – 0.015, для
4 – 0.005. Соответственно увеличились углы атаки
при максимальных значениях Cуmax . Для вариан-
та 1 –∆αcr = 2.8
◦, для варианта 2 –∆αcr = 4
◦, для
3 – ∆αcr = 3.5
◦, для 4 – ∆αcr = 2.5
◦. Измеренные
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Рис. 7. Модель крыла с ГВ (вариант 4, рис. 4)
зависимости коэффициента сопротивления моде-
ли крыла от угла атаки показали, что влияние раз-
личных конфигураций генераторов вихрей было
незначительным и практически не увеличивало
сопротивление модели крыла. При максимальном
измеренном угле атаки α = 25◦ для варианта 4
увеличение коэффициента сопротивления ∆Cxmax
составило 0.01, а для варианта 1 – 0.03. На рис. 9
приведены зависимости коэффициента качества
МК от угла атаки. Для вариант 2 коэффициент
качества МК увеличился в диапазоне углов атаки
11◦÷25◦. Влияние различных вариантов размеще-
ния ГВ на коэффициенты аэродинамического мо-
мента МК приведено на рис. 10. Во всем диапазоне
положительных значений углов атаки различные
варианты установки ГВ на модели крыла практи-
чески не изменили коэффициент mz .
В области отрицательных углов атаки наиболь-
шее влияние на моментные характеристики МК
оказали ГВ при варианте 2 их размещения на МК
(кривая 3).
3. ИССЛЕДОВАНИЕ ВЛИЯНИЯ
ПАРАМЕТРА D НА ХАРАКТЕРИСТИКИ
МОДЕЛИ КРЫЛА
Как следует из приведенных выше зависимо-
стей, существенное положительное влияние на
аэродинамические характеристики модели крыла
оказывают ГВ, установленные в варианте 2 при
X¯ = 20% (см. рис. 4). Согласно рис. 3, на каждой
вертикальной пластинке ГВ диффузорного типа
формируется сложная система взаимодействую-
щих вихрей [5]. В процессе развития этих вихрей
за ГВ вниз по потоку формируется пара продоль-
ных трехмерных КВС. Очевидно, что при установ-
ке ряда ГВ такого типа эти пары КВС, сформиро-
вавшиеся за каждым ГВ, начнут влиять друг на
друга в зависимости от параметра D. Чем меньше
Рис. 8. Зависимости Cy = f(α) модели крыла:
1 – без ГВ; 2 – вариант 1 (рис. 4); 3 – вариант 2;
4 – вариант 3; 5 – вариант 4
параметр D, тем ближе к ГВ начнут взаимодей-
ствовать указанные КВС и, тем самым, оказывать
более интенсивное влияние на аэродинамические
характеристики МК. В связи с этим было иссле-
довано влияние параметра D на эффективность
ГВ. На рис. 11, 12 и в таблице 1 приведены резуль-
таты испытаний аэродинамических характеристик
модели крыла с значениями соотношения D¯ = 2,
4, 6 и 8. Исследование коэффициента сопротив-
ления МК от угла атаки показало, что влияние
различных конфигураций ГВ было незначитель-
ным и практически не увеличивало сопротивле-
ние МК. При максимальном измеренном угле ата-
ки α = 25◦ при D¯ = 2 увеличение коэффициента
сопротивления ∆Cxmax составило 0.03, а при D¯ =
= 8 – 0.01.
На рис. 11 приведены зависимости коэффици-
ента качества модели крыла от угла атаки. Для
кривых 2, 3 и 5 качество модели крыла уменьши-
лось во всем диапазоне углов атаки, а для кривой
4 увеличилось в диапазоне углов атаки 9◦ ÷ 25◦.
Результаты измерений показали, что для данно-
го профиля модели крыла наиболее эффективным
оказалось расположение ГВ с параметром D¯ = 6
на углах атаки, соответствующих режимам взле-
та самолета. Эффективность ГВ проявилась в по-
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Рис. 9. Зависимость K = f(α) модели крыла:
1 – без ГВ; 2 – вариант 1 (рис. 4); 3 – вариант 2;
4 – вариант 3; 5 – вариант 4
Рис. 10. Сравнение зависимостей mz = f(α):
1 – без ГВ; 2 – вариант 1 (рис. 4); 3 – вариант 2;
4 – вариант 3; 5 – вариант 4
вышении коэффициента подъемной силы в районе
максимальных углов атаки. Полученные данные
сведены в таблице 1.
4. ОБСУЖДУНИЕ ПОЛУЧЕННЫХ
РЕЗУЛЬТАТОВ
Согласно рис. 8, размещение всех вариантов ГВ
на модели крыла (см. рис. 4) в диапазоне углов
Рис. 11. Зависимости Cy = f(α) модели крыла:
1 – без ГВ; 2 – D¯ = 2; 3 – D¯ = 4; 4 – D¯ = 6;
5 – D¯ = 8
Рис. 12. Зависимость K = f(α) модели крыла:
1 – без ГВ; 2 – D¯ = 2; 3 – D¯ = 4; 4 – D¯ = 6;
5 – D¯ = 8
атаки α = −4◦ ÷ +20◦ практически не оказыва-
ет влияние на зависимость коэффициента подъем-
ной силы от угла атаки. Только в диапазоне α =
21◦÷26◦ все варианты размещения ГВ на МК при-
вело к увеличению коэффициента подъемной си-
лы. Максимальное увеличение коэффициента по-
дъемной силы при D¯ = 2 составило ∆Cymax =
0.07. Приращение критического угла атаки для
всех испытанных вариантов ГВ находится в пре-
делах ∆αcr = 2.5
◦ ÷ 4◦. Наиболее оптимальным
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Табл 1. Характерные величины при измерении
взаимодействия естественных и вносимых
трехмерных возмущений
D¯ Cymax α
◦
cr
∆Cymax ∆α
◦
cr
- 0.67 21 0 0
2 0.702 23 0.03 2
4 0.71 23.5 0.04 2.5
6 0.729 24.5 0.06 3.5
8 0.671 22 0.001 1
является размещение на МК ГВ при варианте 2,
при котором приращение критического угла атаки
∆αcr составило 4
◦. Все варианты ГВ практически
не влияли на коэффициент сопротивления модели
крыла. На рис. 9 приведены зависимости коэффи-
циента качества МК от угла атаки. Для кривых
4, 5 качество модели крыла уменьшилось во всем
диапазоне углов атаки, для кривой 2 – практичес-
ки не изменилось, а для кривой 3 увеличилось в
диапазоне углов атаки 11◦ ÷ 25◦. Таким образом,
вариант 2 установки ГВ на модели крыла оказал-
ся наиболее эффективным. В связи с этим были
проведены экспериментальные исследования вли-
яния параметра D¯ на эффективность варианта 2.
Полученные результаты приведены на рис. 10, 11.
В диапазоне углов атаки α = −4◦ ÷ +19◦ не обна-
ружено влияние ГВ на зависимость коэффициента
сопротивления от углов атаки. В диапазоне углов
атаки α = 20◦ ÷ 25◦ размещение ГВ с параметра-
ми D¯ = 2 и 6 на модели крыла увеличило коэф-
фициент подъемной силы. Максимальное увеличе-
ние коэффициента подъемной силы ∆Cymax=0.06
зафиксировано при параметре D¯ = 6. При этом
приращение критического угла атаки составило
∆αcr = 3.5
◦. Коэффициент сопротивления модели
крыла практически не увеличился. При установ-
ке ГВ с параметрами D¯ = 2, 4 и 8 коэффициент
аэродинамического качества K модели крыла во
всем диапазоне углов атаки был меньше, чем на
эталонном крыле. Только при параметре D¯ = 6
качество профиля крыла увеличилось в диапазо-
не α = 10◦ ÷ 25◦ в среднем на ∆K = 0.2 (рис. 12).
Исследования проводились при скорости 24 м/с
и степени турбулентности основного потока ε ≈
2%. Число Рейнольдса, вычисленное по длине хор-
ды модели крыла, составило Re = 3.2 ·105. Толщи-
на ПС при обтекании пластины δ = 0.8 и 1.8 мм
соответственно при x = 40 и 200 мм [18]. Согла-
сно результатам исследований [5], при указанных
величинах Re и  в рабочем участке аэродинамиче-
ской трубы в ПС модели крыла при нулевом угле
атаки будут существовать КВС, соответствующие
I–III этапам переходного ПС. При этом на большей
протяженности хорды модели крыла будет суще-
ствовать ламинарный ПС с КВС I этапа перехо-
да (волны Толлмина–Шлихтинга). При увеличе-
нии угла атаки вблизи концевой кромки МК в ПС
могут возникать последующие этапы перехода в
соответствии с макетом переходного ПС [5].
Экспериментально показано [5], что для успе-
шного взаимодействия вносимых трехмерных
КВС с естественными возмущениями ПС необ-
ходимо вносить трехмерные КВС выше по по-
току. Тогда генерируемые на пластинках ГВ ви-
хревые системы успеют развиться и сформиро-
ваться в симметричные трехмерные возмущения
(см. рис. 3). Согласно результатам исследования
восприимчивости ПС для успешного взаимодей-
ствия вносимых извне КВС с естественными КВС
ПС необходимо выполнить основные три условия:
вносимые и естественные КВС должны иметь по-
добную форму, размеры и энергию. КВС на I–
III этапам переходного ПС имеют форму волн
Толлмина–Шлихтинга постепенно трансформиру-
ющихся в структуру, в которой имеет место в про-
дольном и трансверсальном направлениях фор-
ма нелинейных волн [5]. Только при возрастании
углов атаки в ПС модели крыла могут форми-
роваться КВС IV–V этапов переходного ПС: на
этих этапах перехода могут формироваться про-
дольные вихревые системы. При этом естествен-
ные трехмерные КВС ПС имеют предпосылки
взаимодействовать с вносимыми с помощью ГВ
трехмерными КВС. Высота вертикальных стенок
ГВ в районе установки существенно больше ме-
стной толщины ПС. Согласно рис. 3, на докрити-
ческих углах атаки в ПС будут вноситься малые
трехмерные возмущения, образующиеся в угло-
вом сочленении вертикальных стенок ГВ и поверх-
ности МК. Протяженность хорды модели крыла
мала, вносимые и естественные КВС не успева-
ют оптимально взаимодействовать. Так как хор-
да крыла мала, то и толщина ПС мала. Поэто-
му условие совпадения размеров вносимых и есте-
ственных КВС не выполняется: размер естествен-
ных трехмерных КВС существенно меньше, чем
вносимых возмущений. Таким образом, эффект
влияния ГВ на аэродинамические характеристи-
ки модели крыла проявляется только при больших
углах атаки. Этот эффект в меньшей мере полу-
чен за счет взаимодействия возмущений в соответ-
ствии с результатами исследования восприимчи-
вости ПС. В основном эффект объясняется тем,
что в верхней части ГВ формируются продольные
вихревые системы за счет энергии невозмущенно-
го потока (см. рис. 3). Таким образом, отрыв ПС
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при больших углах атаки устраняется и затягива-
ется за счет внесения с помощью ГВ в отрывную
область энергии основного потока в виде продоль-
ных КВС.
Эти выводы были проверены при проведении
качественного эксперимента по визуализации кар-
тины обтекания модели крыла. Для этого на по-
верхности МК были наклеены продольные ряды
шелковинок. Исследование картины обтекания по-
казало, что в отсутствие ГВ при малых углах ата-
ки движение шелковинок отсутствовало, что под-
тверждает ламинарное обтекание профиля МК.
При критическом угле атаки αcr = 21
◦ поведение
шелковинок указывает, что сформировался отрыв
ПС в средней части модели крыла, захватываю-
щий до 2/3 размаха МК. В угловых местах сочле-
нения МК с концевыми шайбами отрыв ПС не на-
блюдался за счет стабилизации отрывной области
образовавшимися угловыми вихрями. Были уста-
новлены ГВ в третьем варианте. Визуализация по-
казала, что до α = 18◦ на профили сохранялось
безотрывное обтекание, при этом поведение шел-
ковинок подтвердило, что сформировались КВС
IV–V этапов переходного ПС. При α = 24◦ сфор-
мировалось отрывное обтекание, как и при отсут-
ствии ГВ.
ВЫВОДЫ
1. Размещение двух типов генераторов вихрей
на модели крыла, имеющего профиль RSG–36, по-
ложительно влияет на несущие свойства профи-
ля в области критических углов атаки. Прираще-
ние максимального коэффициента подъемной си-
лы для исследованных четырех вариантов разме-
щения ГВ на МК находится в пределах ∆Cymax =
0.005÷ 0.07. Приращение критического угла ата-
ки для всех испытанных вариантов ГВ находится
в пределах ∆αcr = 2.5
◦ ÷ 4◦.
2. Размещение ГВ модели крыла практически не
влияет на сопротивление модели.
3. Коэффициент аэродинамического качества
модели крыла для варианта 2 размещения ГВ на
модели крыла увеличился в диапазоне углов ата-
ки 11◦ ÷ 25◦. Таким образом, вариант 2 установ-
ки ГВ на МК оказался наиболее эффективным.
Приращение аэродинамического качества для ука-
занного диапазона углов атаки составило ∆K =
0.19÷ 0.24.
4. Во всем диапазоне положительных значений
углов атаки различные варианты установки ГВ на
модели крыла практически не изменили коэффи-
циент аэродинамического момента модели крыла.
В области отрицательных углов атаки наиболь-
шее влияние на моментные характеристики моде-
ли крыла оказали ГВ при варианте 2 установки
ГВ на МК.
5. Исследование влияния геометрического пара-
метра D¯ установки ГВ на МК в варианте 2 на
аэродинамическую эффективность МК позволили
определить, что наиболее выгодным для увеличе-
ния несущих свойств МК является установка ГВ
на 20% хорды крыла при параметре D¯ = 6.
6. В дальнейшем необходимо провести подобные
исследования на модели крыла, имеющей совре-
менный профиль и существенно большие размеры,
а также при моделировании соответствующего ПС
(установка турбулизаторов в носовой части про-
филя). Это необходимо для определения критери-
ев переноса полученных результатов на натурные
размеры крыла.
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